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文章 编号 :1000- 4939 ( 2023 ) 04- 0761- 08 


民用 飞机 机 身 复 材 -金属 壁 板 混 合 
连接 结构 的 试验 与 分 析 


PM, EA, RH, FRP 
(上 海 飞 机 设计 研究 院 ,200120 上 海 ) 


摘 要 :民用 飞机 复 材 壁 板 与 金属 壁 板 的 连接 是 机 身 结 构 设 计 的 重要 研究 内 容 , 如何 将 复 材 帆 形 长 
Jit fo, L 75/2 形 长 析 和 连接 是 研究 的 重点 和 难点 。 本 研究 提出 了 一 种 新 型 混合 连接 结构 ,同时 考 
虑 了 预 埋 缺陷 和 BVID 损伤 对 试验 件 的 影响 。 通 过 试验 、 数 值 仿真 等 分 析 方 法 研究 了 混合 连接 结构 
的 静 强 度 特性 ,详细 分 析 了 试验 件 的 受 力 情况 、 失 效 模式 以 及 破坏 位 置 ,很 好 的 解决 了 复 材 帆 形 长 
tfo, Z 76/2 形 长 析 连 接 载荷 传递 问题 。 研 究 结 果 表 明 :该 混合 连接 结构 满足 民用 飞机 结构 与 
强度 的 设计 要 求 , 预 埋 缺 隐 和 BVID 损伤 对 试验 件 的 破坏 载荷 和 破坏 模式 无 影响 。 以 上 研究 结果 为 
型 号 飞机 的 研制 和 发 展 提 供 重 要 的 指导 作用 。 
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Test and analysis of composite-metal fuselage panel hybrid 
connection structure of civil aircraft 


HAN Jian, WANG Yuan,LIANG Heng,LI Weiping 
(Shanghai Aircraft Design and Research Institute ,200120 Shanghai , China) 


Abstract :The connection between composite panel and metal panel of civil aircraft is an important re- 
search content of fuselage structure design , and how to connect the composite cap stringer with the metal Z- 
shaped/2-shaped stringer is the focus and difficulty of the research. A new hybrid connection structure is 
proposed in this paper ,the influence of embedded defects and BVID on the test piece is considered. The 
strength characteristics of the hybrid connection structure , the stress condition , failure mode and failure po- 
sition of the test piece are studied by experimental and numerical simulation ; the load transfer problem of 
composite cap stringer and metal Z-shaped/2-shaped stringer connection is well solved. The results show 
that the structure meets the design requirements of composite panel and metal panel stringer connection 
structure and strength , embedded defects and BVID have no effect on the failure load and failure mode of 
the test piece. The above research results provide important guidance for the research and development of 
civil aircraft. 
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在 飞机 结构 设计 领域 中 ,连接 区 域 一 直 都 是 飞 
机 结构 中 的 关键 部 位 ,也 是 飞机 结构 设计 中 重点 关 
注 的 区 域 '""。 近 年 来 , 随 着 复合 材料 性 能 和 产能 
的 逐步 提高 ,其 在 航天 航空 领域 得 到 了 大 范围 应 用 。 
然而 ,由 于 制造 工艺 限制 以 及 在 复杂 结构 处 复合 材 
料 还 无 法 完全 替代 金属 材料 ,从 而 不 可 避免 的 出 现 
了 复合 材料 与 金属 材料 的 连接 设计 。 目 前 ,针对 金 
属 与 复 材 这 种 不 同 材料 之 间 的 混合 连接 成 为 该 领域 
的 研究 热点 ,吸引 了 大 批 学 者 深入 研究 5251 。 国 外 ， 
STARIKOV 等 "研究 了 紧 固 件 材料 对 复合 材料 与 
金属 混合 结构 连接 强度 的 影响 ,发 现 紧 固件 材料 使 
用 钛 合金 比 复 合 材料 连接 强度 更 强 。 此 外 ， 
SATHIYA 等 "重点 对 复合 材料 与 金属 材料 混合 
连接 结构 紧 固件 载荷 分 配 展开 研究 ,研究 结果 可 为 
复合 材料 与 金属 材料 连接 设计 紧 固 件 布置 提供 帮 
助 。 同 时 ,CACCESE 等 “分析 了 紧 固件 应 力 松 弛 
对 复合 材料 与 金属 材料 连接 结构 强度 性 能 的 影响 。 
国内 , 唐 华 清 . 刘 龙 权 等 "提出 了 一 种 新 型 金属 与 
复合 材料 连接 方法 ,通过 试验 研究 了 其 力学 性 能 。 
杜 晨 等 .”*| 分 析 了 复合 材料 与 金属 毛 化 连接 的 力学 
性 能 ,研究 表明 采用 毛 化 连接 设计 可 以 获得 较 好 的 
FHER. IIE TJE S 通过 试验 和 数值 分 
析 系 统 地 研究 了 复合 材料 壁 板 纵 向 对 颖 结构 的 力学 
性 能 ,为 复合 材料 的 连接 设计 提供 了 重要 参考 作用 。 
此 外 , 钱 一 彬 等 研究 了 复合 材料 机 身 壁 板 的 纵向 
连接 设计 以 及 失效 分 析 , 提 出 了 一 种 壁 板 多 钉 连接 
区 的 失效 评估 方法 ,为 复合 材料 连接 结构 的 失效 分 
析 给 予 帮助 。 同 时 , 刘 衰 财 等 分析 了 复合 材料 壁 
板 与 钛 合金 接头 连接 的 力学 强度 ,为 复 材 与 金属 连 
接 分 析 提 供 帮 助 。 以 上 研究 进展 及 成 果 极 大 地 推动 
了 复合 材料 与 金属 混合 连接 结构 设计 的 发 展 ,为 航 
天 航空 等 相关 产业 的 发 展 提供 了 重要 的 借鉴 和 帮 
助 。 在 民用 飞机 设计 领域 ,长 检 连 接 多 为 金属 与 金 
属 长 术 连 接 , 或 者 复 材 与 复 材 长 枯 连 接 , 而 金属 与 复 
材 长 检 的 连接 并 不 常见 。 如 何 更 好 地 将 复 材 帽 形 长 
RA Z 形 /2 形 长 检 连 接 是 该 领域 孤 需 解决 的 
问题 ,需要 进行 系统 深入 的 研究 。 

针对 以 上 研究 背景 及 问题 ,本 研究 设计 了 一 种 
适用 于 机 身 壁 板 对 接 的 复 材 -金属 壁 板 混合 连接 结 
构 。 通 过 试验 验证 ,数值 分 析 等 方法 ,考虑 BVID 
(barely visible impact damage ) 和 预 埋 缺 陷 情 况 对 连 
接 结构 承载 性 能 的 影响 ,验证 了 该 结构 能 够 满足 复 
材 -金属 壁 板 对 接连 接 的 设计 要 求 ,为 后 续 飞 机 在 机 
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身 结构 设计 与 优化 方面 提供 重要 的 指导 作用 。 


1 试验 方案 


1.1 试验 件 设计 


试验 件数 量 为 2 件 , 均 为 单一 拉 伸 载荷 试验 , 试 
验 件 结构 示意 图 如 图 1 所 示 。 试 验 件 长 度 1.6 m, 宽 
HE 0.6 m,2 件 试验 件 编号 分 别 为 1# 和 2# 试 验 件 。2 
件 试 验 件 均 由 金属 壁 板 、 复 材 壁 板 和 人 金属 对 接 框 组 
成 。 金 属 壁 板 包 括 金属 蒙 皮 ,3 AR ZAKAT HT 
TE ; S6 BEN 2024-T3 铅 合金 ,长 术 为 7075-T7351 4 
合金 ,长 术 接 头 为 7050-T7451 铝 合金 。 复 材 壁 板 包 
括 复 材 蒙 皮 ,3 根 帽 形 长 机 和 长 术 接 头 ; 蒙 皮 和 长 术 
为 M21C 复合 材料 , 单 层 厚度 为 0.187 mm; KHA 
Jy Ti-6AI-AV 铁合金 。 金 属 对 接 框 由 对 接 带 板 和 框 
组 成 ; 对 接 带 板 为 Ti-6Al-4V 钛 合金 , 框 为 7050- 
T7451 铝 合金 。 其 中 2# 试 验 件 同时 考虑 了 预 埋 缺陷 
和 BVID 损伤 , 预 埋 缺 陷 在 试验 件 制造 过 程 中 引入 ， 
BVID 损伤 在 试验 前 预 置 。 


"E 


图 1 试验 件 示意 图 


Fig.1 Schematic diagram of test piece 
1.2 试验 装置 


本 试验 使 用 的 是 壁 板 静 力 载荷 试验 装置 ,试验 
件 在 试验 装置 的 支持 与 加 载 方式 如 图 2(a) 所 示 。 
试验 时 ,首先 通过 螺栓 装配 试验 件 与 角 型 连接 件 ,如 
图 2(p) 所 示 , 角 型 连接 件 只 与 试验 件 蒙 皮 及 加 强 垫 
片 连接 。 再 通过 螺栓 将 角 型 连接 件 固定 至 试验 装置 
的 横梁 上 ,如 图 2(d) 所 示 , 横 染 上 连接 角 型 件 的 孔 
设计 为 槽 型 孔 ,以 调节 试验 件 的 压 心 与 载荷 合力 作 
用 点 一 致 。 然 后 安装 侧 向 支持 组 件 ,如 图 2(c) 所 
示 , 框 左右 两 侧 与 侧 向 支持 组 件 连 接 , 侧 向 支持 组 件 
下 方 为 滑 轨 , 保 证 试验 件 受 载 时 , 框 治 加 载 方向 的 变 
ERZAR 

N TAR AA BVID 损伤 对 试验 结果 的 
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影响 ,本 试验 设置 1# 试 验 件 无 任何 损伤 ,2# 试 验 件 
考虑 了 预 埋 缺 陷 和 BVID 损伤 ,其 中 预 埋 缺陷 材料 
为 聚 四 氟 乙 烯 薄膜 , 预 埋 损 伤 在 试验 件 制造 过 程 中 
引入 ,试验 件 的 BVID 损伤 通过 冲击 试验 装置 引入 。 


角 型 
连接 件 


< 
< 


和 下 于 


作 动 简 
试验 件 组 件 


(c) 
图 2 支持 与 加 载 方式 示意 图 
Fig.2 Schematic diagram of support and loading mode 

2# 试 验 件 BVID 损伤 及 预 埋 缺 陷 布 置 如 图 3 所 

示 。 试 验 件 分 布 2 个 冲击 点 ,编号 为 Dl D2. DI 

冲击 损伤 位 置 : 复 材 壁 板 长 机 接头 与 带 板 连接 的 第 

一 颗 钉 与 第 二 颗 钉 之 间 ,冲击 位 置 在 蒙 皮 侧 ,损伤 冲 

击 能 量 为 33 J, D2 冲击 损伤 位 置 : 复 材 壁 板 长 柏 接 

头 与 帽 型 长 枯 连 接 的 第 一 颗 钉 与 第 二 颗 钉 之 间 , 冲 

击 位 置 在 蒙 皮 侧 ,损伤 冲击 能 量 为 33 J。 试 验 件 预 

埋 1 处 缺陷 , 预 埋 缺 陷 位 置 为 帽 型 长 析 与 蒙 皮 胶 接 

面 , 预 埋 缺 陷 长 为 50 mm, 3 2 HT 96 BU RJ A 
宽度 。 


164, 
tg 
io pne 


D1 冲击 损伤 
+ I N 
FINE 
D2 冲击 损伤 预 埋 缺陷 


AK|[3 ”2# 试 验 件 损 伤 布置 图 


Fig.3 2# test piece damage layout 


1.3 试验 测量 


试验 件 测量 包括 位 移 测 量 和 应 变 测 量 。 应 变 测 
量 采 用 电 测 法 ,位 移 测量 采用 千 分 表 。 应 变 片 及 位 
移 测量 点 布置 如 图 4 所 示 , 共 设置 8 rdum pe i 
面 ,5 个 位 移 测量 点 Wl1 ~ WS. &E B ii ID n 
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图 4 试验 件 贴 片 及 位 移 测量 点 布置 
Fig.4 Placement of test piece patch and 


displacement measurement points 


1.4 试验 步 


通过 前 期 对 某 型 号 飞机 的 研究 ,设置 本 试验 的 
载荷 如 表 1 所 示 。 


表 1 RESE 
Tab.1 The test load 


试验 件 编号 限制 载荷 /kN 极限 载荷 AN 
1# 试 验 件 250 375 
2# 试 验 件 250 375 
具体 的 加 载 方案 如 下 。 


a) 限制 载荷 试验 :以 限制 载荷 的 5% 为 级 差 ,从 
0% 逐 级 加 载 至 80% 限制 载荷 , 逐 级 测量 ;之 后 以 限 
制 载荷 的 196 为 级 差 , 逐 级 加 载 到 100% 限制 载荷 ， 
逐 级 测量 。 

b) 极 限 载荷 试验 :以 限制 载荷 的 596 为 级 差 ,从 
096 逐 级 加 载 到 100% 限制 载荷 , 逐 级 测量 ;之 后 以 
限制 载荷 的 1% 为 级 差 , 逐 级 加 载 到 150 96 限制 载 
荷 , 逐 级 测量 。 

c) 破坏 载荷 试验 :如 果 极 限 载荷 静 力 试验 后 试 
验 件 未 破坏 , 则 以 限制 载荷 的 596 为 级 差 , 从 0% 逐 
级 加 载 到 150% 限制 载荷 , 逐 级 测量 ;之 后 以 限制 载 
荷 的 1% 为 级 差 , 逐 级 加 载 到 180% 限制 载荷 , 逐 级 
测量 ;最 后 再 以 限制 载荷 的 1% 为 级 差 从 180% 限制 
载荷 逐 级 加 载 到 试验 件 发 生 破 坏 。 
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2 试验 结果 分 析 


两 件 试验 件 的 载 丛 -位 移 曲线 如 图 5 所 示 , 从 图 
中 可 以 发 现 , 随 着 载荷 的 增 大 ,试验 件 逐 渐 从 弹性 阶 
段 进入 塑性 阶段 , 载 答 继续 增 大 ,材料 达到 极限 拉 伸 
WHE ,试验 件 发 生 破 坏 。 此 外 ,还 可 以 发 现 两 件 试 
验 件 的 破坏 载荷 一 样 ,说 明 预 埋 缺 陷 和 冲击 损伤 对 
TAS CF BA BECA Bon] JG URL o 


700 
600 


0 3 5 6 
位 移 /mm 
图 5 试验 件 载荷 -位 移 曲 线 
Fig.5 Load displacement curve of test piece 

1# 试 验 件 具体 的 破坏 模式 如 下 。 

金属 端 金属 蒙 皮 在 长 析 和 截止 处 (金属 端 金属 接头 
第 四 排 钉 位 置 ) 先 发 生 钉 孔 挤 压 破 坏 , 之 后 导致 金属 
端 金属 接头 第 五 排 钉 位 置 相继 发 生 钉 孔 挤 压 破 坏 最 
后 在 对 接 区 对 接 带 板 和 金属 蒙 皮 连接 对 接 带 板 截 目 
处 (金属 蒙 皮 第 二 排 钉 位 置 ) 发 生 金 属 蒙 皮 净 面积 拉 
断 , 同 时 金属 接头 发 生 钉 孔 挤 压 破 坏 附近 的 紧 固 件 被 
剪断 ,试验 件 蒙 皮 对 接 区 域 被 拉 开 ,如 图 6 所 示 。 


(b) 破坏 图 示 2 
图 6 1# 试 验 件 破坏 模式 
Fig.6 The failure mode of test piece of 1# 
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2# 试 验 件 具体 的 破坏 模式 如 下 。 
从 图 7 可 以 观察 到 2# 试 验 件 的 破坏 位 置 与 1# 
试验 件 的 一 致 ,在 对 接 区 金属 蒙 皮 净 和 截面 拉 断 。 


-h z 
iM 一 一 
um M 


(b) 破坏 图 示 2 
| nil 


(c) 破坏 图 示 3 


图 7 2# 试 验 件 破 坏 模式 
Fig.7 The failure mode of test piece of 2# 

本 试验 采用 的 无 损 检 测 设备 是 超声 波 探伤 仪 
MasterScan D70。 在 试验 开始 前 ,通过 超声 波 探伤 仪 
扫描 确认 预 埋 缺陷 的 位 置 和 大 小 能 被 检测 到 。 试 验 
完成 后 ,再 次 对 2# 试 验 件 进行 无 损 检测 ,重点 关注 
预 埋 缺陷 和 冲击 损伤 的 位 置 是 否 有 扩展 。 根 据 无 损 
检测 结果 可 知 , 做 完 试验 后 ,关注 区 域 没 有 出 现 损 伤 
扩展 ,如 图 8 所 示 。 

由 于 2# 试 验 件 的 破坏 模式 为 对 接 区 金属 蒙 皮 
净 截 面 拉 断 与 1# 试 验 件 的 破坏 模式 一 致 ， 结 合 试 
验 件 的 预 埋 缺陷 和 冲击 损伤 引入 位 置 分 析 ， 结 果 表 
Hj: 预 埋 缺 聊 和 冲击 损伤 在 极限 载荷 内 损伤 无 扩 
展 ， 且 预 埋 缺陷 和 冲击 损伤 对 试验 件 的 破坏 模式 无 


影响 。 
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图 8 ”超声波 探伤 检测 结果 


Fig.8 Test results of ultrasonic flaw detector 


3 数值 仿真 分 析 


采用 Hypermesh 软件 对 试验 件 进行 建 模 前 处 
理 , 模 型 网 格 采 用 shell 单元 ,单元 大 小 约 10 mm, 紧 
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m= 


GE 


壁 板 混合 连接 结构 的 试验 与 分 析 
固件 采用 bush 单元 , 复 材 长 杭 与 蒙 皮 使 用 RBE2 单 
元 连接 ,最 后 使 用 ABAQUS 软件 进行 非 线 性 求解 。 
试验 件 的 材料 属性 和 复合 材料 铺 层 见 表 2 和 表 3。 

首先 为 了 验证 有 限 元 模型 的 可 靠 性 ,本 研究 将 
有 限 元 模型 计算 的 载荷 -位 移 曲 线 与 试验 结果 进行 
了 对 比 。 如 图 9 所 示 。 从 载荷 -位 移 曲 线 可 以 直观 
的 观察 到 ,有 限 元 计算 数据 与 试验 数据 在 线性 段 和 
非 线 性 段 都 能 很 好 地 吻合 ,从 而 有 效 的 证 明了 有 限 
元 模型 的 可 靠 性 。 同 时 从 图 9 中 可 以 发 现 ,金属 蒙 
皮 发 生 屈 曲 的 载荷 是 340 kN ,限制 载荷 是 250 kN , 极 
限 载荷 是 375 kN ,试验 破坏 载荷 是 655 kN。 试 验 载 

荷 加 载 到 限制 载荷 时 试验 件 结构 变形 处 于 弹性 变形 
阶段 ,结构 未 发 生 塑 性 变形 ; 试验 载荷 加 载 到 极限 载 
荷 时 试验 件 结构 变形 处 于 塑性 变形 阶段 ,结构 发 生 
塑性 变形 但 是 未 发 生 破坏 ;试验 结果 符合 预期 的 强 
度 设计 要 求 。 
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表 2 试验 件 材 料 属性 


Tab.2 Material properties of test piece 


材料 。 弹性 异 量 相 /MPa Es/MPa G,,/ MPa un 极限 拉 伸 应 力 ( 应 变 ) — 钉 孔 挤 压 应 力 /MPa 
M21C 154 000 8 550 4 600 0.31 4 500 x10 7$ 400 
2024-T3 72 345 = = 0.33 427 MPa 779 
7075-T7351 70 967 = x 0.33 496 MPa 944 
7050-T7451 70 967 x: - 0.33 523 MPa 999 
Ti-6Al-4V 110 240 = = 0.31 957 MPa 1 949 
表 3 ” 复 材 辟 板 铺 层 信息 
Tab.3 The information of composite panel 
分 类 材料 铺 层 顺序 铺 层 数 
蒙 皮 M21C [45/ -45/0/0/90/45/ —45/ -45/45/90/0/0/ —45/45 | 14 
E48 M21C [45/0/0/ —45/90/ —-45/0/0/45 | 9 
m 为 了 进一步 验证 有 限 元 模型 的 可 靠 性 ,本 研究 
"MED 选取 8-8 init fo e Ker SBE MUT RE BRE GT 
500 对 比 。 如 图 10 所 示 , 可 以 直观 地 发 现 试验 数值 与 有 
Z 400 极限 载荷 375 kN 限 元 计算 数值 在 定性 和 定量 上 都 能 很 好 地 重合 ,再 
EET VRGERSIOEN 一 次 验证 了 有 限 元 模型 的 可 靠 性 。 
200 限制 载荷 250 kN 接着 研究 了 试验 件 整体 的 应 力 分 布 云图 ,如 图 
100 11 所 示 。 由 图 可 以 观察 到 ， 在 连接 区 域 有 明显 的 


0 2 3 


6 8 


3 
位 移 /mm 


图 9 试验 与 有 限 元 载荷 -位 移 曲 线 对 比 
Fig.9 Comparison of load displacement curve 


between test and finite elements 
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应 力 集中 现象 ， 这 是 因为 高 锁 螺 栓 连 接 多 层 材料 在 
钉 也 周围 会 有 钉 孔 挤 压 ， 特 别 是 在 连接 的 一 排 钉 的 
头 钉 与 尾 钉 位 置 钉 孔 挤 压 最 明显 。 如 图 所 示 ， 长 术 
接头 与 框 缘 连 接 的 第 一 颗 钉 位 置 钉 孔 挤 压 应 力 
最 大 。 
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到 10 ”试验 与 有 限 元 长 梅 与 蒙 皮 位 置 应 变 对 比 


Fig. 10 Comparison of strain between test 


and finite element stringer and panel 
同时 本 研究 分 析 了 试验 件 的 失效 模式 ,如 图 12 
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所 示 。 通 过 理论 分 析 可 知 , 由 于 金属 蒙 皮 材 料 2024- 
T42 的 屈服 应 力 最 小 ,所 以 观察 到 随 着 载荷 的 增 大 
金属 蒙 皮 最 先 发 生 屈曲 。 图 12 云图 显示 ,金属 蒙 皮 
应 力 最 大 值 区 域 一 直 在 金属 蒙 皮 第 二 排 钉 附近 , 且 
此 处 蒙 皮 的 截面 积 最 小 , 即 导 致 金属 蒙 皮 第 二 排 钉 
位 置 更 易 发 生 破坏 ,金属 蒙 皮 发 生 屈曲 的 位 置 在 长 
柏 截 止 处 ( 金属 端 金属 接头 第 四 排 钉 位 置 ) 先 发 生 
钉 筷 挤 夺 破坏。 此 外 ,从 试验 结果 图 7(c) 也 可 以 验 
证 该 位 置 有 严重 的 钉 孔 挤 压 , 从 而 导致 金属 蒙 皮 发 
生 届 曲 。 再 一 次 验证 了 分 析 结 果 与 试验 结果 的 破坏 


现象 一 致 。 
Contour Plot 
S-Stress components(Mises,Max) 


2 E Dynamic Max. Value=403.479 


PART-i-l EIE 


11 试验 件 应 力 分 布 云图 


Fig.11 Diagram of stress distribution of test piece 


12 试验 件 蒙 皮 应 力 分 布 云 图 


Fig. 12 Diagram of skin stress distribution of test piece 


VEA PAS BESEA T ASAEHBOE BEES Er. ABE 
13 所 示 , 金 属 端 长 桥接 头 由 于 设计 为 变 厚度 的 形 
状 , 所 以 在 厚度 变化 的 台阶 位 置 会 有 明显 的 应 力 集 
中 。 此 外 ,根据 前 面 的 分 析 可 知 ,金属 长 术 截 止 端 位 
置 是 净 截 面 最 小 的 位 置 ,该 位 置 受 力 最 大 ,所 以 从 图 
13 可 以 观察 到 长 棉 截 止 端 位 置 应 力 最 大 。 随 着 试 
验 载 集 的 加 载 ,最 终 长 检 接 头 在 以 上 应 力 最 大 的 位 
置 发 生 破 坏 , 从 图 7(b) 所 示 的 试验 结果 可 以 很 好 地 
验证 这 一 点 ,证 明了 数值 分 析 与 试验 结果 的 一 致 性 。 
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最 后 本 研究 分 析 了 金属 蒙 皮 的 破坏 位 置 。 如 图 
14 所 示 ,根据 前 面 的 分 析 可 知 ,金属 长 术 和 截止 应 位 
置 是 净 截 面 最 小 的 位 置 ,该 位 置 受 力 最 大 ,所 以 从 图 
14 可 以 观察 到 金属 蒙 皮 在 长 析 截 止 端 位 置 这 个 堆 
面 应 力 最 大 。 随 着 试验 载荷 的 加 载 ,最 终 金属 蒙 皮 
会 在 该 位 置 发 生 破坏 ,破坏 的 失效 模式 为 金属 蒙 皮 
净 截 面 拉 伸 破坏 ,从 图 7(a) 所 示 的 试验 结果 可 以 很 
好 地 验证 这 一 点 ,验证 了 数值 分 析 与 试验 结果 的 一 
致 性 。 
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Contour Plot 
S—Stress components(Mises,Max) 
Minmum Average 


属 壁 板 混合 连接 结构 的 试验 与 分 析 


图 13 试验 件 金属 端 长 析 接 头 应 力 分 布 去 图 和 破坏 示意 图 
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Fig.13 Stress distribution nephogram and failure diagram of metal end truss joint of test piece 


Contour Plot 

S-Stress components(Mises,Max) 

Global System 

Advanced Average 
2.961E+02 
2.632640 


图 14 ”试验 件 金属 端 金 


本 研究 提出 了 一 种 新 型 机 身 复 材 壁 板 与 金属 壁 
板 长 检 框 上 混合 连接 结构 ,该 结构 主要 解决 复 材 壁 
板 与 金属 壁 板 传 力 路 径 偏心 问题 。 通 过 结合 试验 、 
有 限 元 仿真 分 析 可 知 该 结构 满足 民用 飞机 机 身 复 材 
壁 板 与 金属 壁 板 连接 结构 的 强度 和 结构 设计 要 求 。 
主要 结论 如 下 。 

1)1# 试 验 件 (无 损伤 ) 和 2# 试 验 件 ( 预 埋 损伤 、 
BVID) 完 成 限制 载荷 和 极限 载荷 工 况 后 均 未 破坏 ， 
表明 这 种 金属 与 复 材 连 接 结 构 满 足 设计 载荷 要 求 。 

2) 两 件 试验 件 拉 伸 破 坏 的 第 一 失效 模式 均 为 金 
属 长 析 截 止 端 钉 孔 挤 压 失 效 ,破坏 模式 为 对 接 区 金 
属 蒙 皮 净 截 面 拉 断 。 

3) 完 成 限制 载荷 和 极限 载荷 试验 后 ,2# 试 验 件 
预 埋 缺 陷 和 BVID 损伤 无 扩展 ,同时 结合 破坏 载荷 
试验 数据 ,表明 预 埋 缺陷 和 BVID 损伤 对 试验 件 的 
破坏 载荷 和 破坏 模式 无 影响 。 

4) 本 试验 结果 可 为 民用 飞机 机 身 复 材 壁 板 与 金 
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Fig. 14 Diagram of stress distribution of metal skin at metal end of test piece 


属 壁 板 连接 结构 设计 与 优化 提供 重要 的 指导 意义 。 
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